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1 LA PROPULSIONE ELETTRICA 
1.1 Generalità sulla propulsione spaziale 
Ogni qualvolta s’intenda realizzare un’assegnata missione spaziale, il principale 
requisito da prendere in considerazione è la capacità propulsiva propria del mezzo di cui si 
dispone. È da questa che dipendono sia operazioni onerose quali il lancio in orbita del 
veicolo o la fuga dal campo gravitazionale di un pianeta, sia compiti di minor impegno in 
termini di spinta, ma sempre di primaria importanza, come il controllo orbitale di assetto di 
un satellite. 
In linea di principio, i metodi utilizzabili per la propulsione di un veicolo spaziale sono 
basati sull’impiego di tre diversi meccanismi d’azione: 
 
· espulsione di massa 
· forze gravitazionali 
· pressione di radiazione solare. 
 
Se le ultime due sono legate a fattori esterni, l’espulsione di massa dipende dal 
meccanismo propulsivo proprio del motore utilizzato, ed è ancora oggi l’unico metodo di 
origine interna comunemente in uso. In questo metodo la generazione della spinta si basa 
sulla legge di conservazione della quantità di moto, dalla quale si ricava la forza di reazione 
sul veicolo spaziale, ovvero la spinta, la cui espressione vettoriale risulta: 
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m è il flusso della massa espulsa e ue è la velocità di scarico del propellente rispetto 
al veicolo. La massa del propellente da espellere per ottenere la spinta deve essere trasportata 
a bordo, incrementando così la massa iniziale del veicolo, ovvero riducendo quella del carico 
utile, a parità di massa complessiva. L’equazione vettoriale del moto di un razzo in un campo 
gravitazionale può essere formulata come segue: 
gFTaM +=×  ( 1.2 )  
dove M è la massa istantanea del veicolo, a la sua accelerazione e Fg la forza 
gravitazionale. 
Come esempio, se il veicolo opera a velocità costante ue in una regione in cui il campo 
gravitazionale locale è trascurabile rispetto alla spinta, ovvero Fg @ 0, o se espelle il 
propellente in un intervallo di tempo piccolo (caso di spinta impulsiva), l’equazione (1.2  
posta in forma scalare e integrata fra gli istanti di accensione e spegnimento del propulsore 
fornisce la fondamentale equazione di Tsiolkovsky:  
f
e M
M
uv 0ln×=D  ( 1.3 ) 
dove M0 e Mf sono rispettivamente la massa iniziale e finale del veicolo e Dv è la 
variazione di velocità del veicolo in direzione e verso della spinta, ottenuta espellendo la 
porzione di massa DM= M0-Mf, [XX]. 
Ogni operazione spaziale è caratterizzata dal valore dell’incremento di velocità Dv 
necessario per la sua attuazione. Per missioni molto impegnative, cioè caratterizzate da 
elevati valori di Dv, per evitare che il rapporto tra la massa iniziale e quella finale sia troppo 
gravoso, è necessario avere altrettanto elevati valori della velocità di scarico ue. In questo 
modo è possibile consumare una minor quantità  di propellente per compiere la missione 
assegnata e quindi, a parità di missione, avere una minore massa iniziale; invece operando a 
parità di massa iniziale si ha la possibilità di trasportare un maggiore carico pagante. In 
tabella 1.1 sono elencati tipici valori di Dv, necessari nelle diverse missioni. 
Un parametro alternativo alla velocità di  scarico, tradizionalmente usato per 
caratterizzare le prestazioni dei propulsori, è l’impulso specifico Isp, il quale dà un’idea del 
contenuto energetico del combustibile trasportato; a parità di spinta e di tempo di 
funzionamento, la quantità in peso di un propellente ad elevato impulso specifico è minore di 
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quella di un propellente con un impulso specifico più basso. L’impulso specifico può essere 
definito come il rapporto tra la spinta prodotta ed il flusso di massa moltiplicato per 
l’accelerazione di gravità standard terrestre: 
0
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 ( 1.4 ) 
  
in unità MKS la velocità di scarico e l’impulso specifico differiscono per un fattore di 
circa 10. L’equazione Errore. L'origine riferimento non è stata trovata. può essere 
riscritta in termini dell’impulso specifico nel seguente modo: 
f
sp M
M
Igv 00 ln××=D  ( 1.5 ) 
Valori tipici dell’impulso specifico di motori chimici comunemente usati sono 
dell’ordine dei 300¸400 secondi; nella tabella 1.2 sono riassunti alcuni dati rappresentativi in 
funzione del propellente. 
 
TIPO  DI 
MISSIONE 
Dv pratico (m/s) 
(manovre incluse) 
a bassa quota 100 ¸ 1000 
a media quota 2500 ¸ 5000 Satelliti su orbite circolari: 
ad alta quota e geosincroni 6600 
fuga dalla Terra 2500 ¸ 7000 
Terra - Luna 13000 
Terra - Luna - Terra 18500 
Satelliti su orbite ellittiche: 
Terra - Marte - Terra 27000 
Tab. 1.1   Valori tipici di Dv per diversi tipi di missione 
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Tab. 1.2   Valori tipici dell’impulso specifico di propulsori chimici 
Il meccanismo fondamentale della  propulsione chimica è legato alla reazione tra 
ossidante e carburante ed alla successiva espansione ed accelerazione gasdinamica in un 
ugello dei prodotti di combustione. I limiti al valore massimo dell’impulso specifico 
derivano essenzialmente dai limiti di contenuto energetico proprio della reazione, dalle 
perdite di origine termica e dai problemi di tipo strutturale sulla massima temperatura 
effettivamente raggiungibile dai gas. 
Soluzioni alternative sono state ricercate nella direzione della propulsione nucleare. In 
questo tipo di motore il gas viene riscaldato direttamente per passaggio attraverso gli 
elementi attivi del reattore nucleare; si raggiungono in questo caso impulsi specifici 
dell’ordine degli 800 secondi. Tale soluzione è stata però abbandonata in quanto il guadagno 
in impulso specifico non è risultato tale da compensare, in modo soddisfacente, lo svantaggio 
di dovere trasportare per l’intera durata della missione l’elevata massa del reattore nucleare. 
1.2 La propulsione elettrica 
L’ottenimento di valori di impulso specifico molto elevati, dell’ordine delle decine di 
volte di quelli appena visti, è stato possibile abbandonando i processi accelerativi di tipo 
puramente chimico o nucleare ed utilizzando meccanismi accelerativi sostanzialmente 
diversi. 
Sono stati studiati dei dispositivi di propulsione in grado di cedere alla massa gassosa 
una notevole quantità di energia tramite l’applicazione di una forza di massa direttamente al 
flusso del propellente; si è così giunti ai sistemi propulsivi di tipo elettrico. 
G. Jahn, in [XX], definisce la propulsione elettrica come segue: 
 
“...l’accelerazione di un gas per la propulsione mediante riscaldamento elettrico e/o per 
mezzo di forze di massa elettriche e/o magnetiche”. 
 PROPELLENTE Isp (sec) 
Ossigeno - Idrogeno 390 
Ossigeno - Idrazina 301 
Perossido di Idrogeno - Rp1 266 
Fluoro - Idrogeno 410 
LIQUIDI 
Tetrossido di Azoto - Idrazina 283 
Nitrato di Ammonio - Resine 192 SOLIDI 
Perclorato di Ammonio - Resine 262 
Capitolo 1: La propulsione elettrica 
 5 
La propulsione elettrica può essere così classificata: 
 
Ø Propulsione elettrotermica: in questo tipo di propulsione il propellente viene 
riscaldato elettricamente, tramite un elemento resistivo nel Resistogetto o da un 
arco nell’Arcogetto, e fatto espandere termodinamicamente in un ugello. 
Ø Propulsione elettromagnetica: tale propulsione utilizza il flusso di un 
propellente ionizzato ed accelerato da forze elettromagnetiche d’interazione tra 
correnti elettriche, che percorrono il fluido, e campi magnetici autoindotti ed 
applicati esternamente. 
Ø Propulsione elettrostatica: in questo tipo di propulsione l’accelerazione del gas 
propellente è realizzata tramite l’applicazione diretta di forze elettriche alle 
particelle ionizzate. 
 
Nella seguente figura 1.1 sono riportati gli schemi dei propulsori elettrici 
precedentemente classificati. 
 
 
 
Fig. 1.1   Schema di propulsori elettrici [1] 
I valori dell’impulso specifico raggiungibili con l’utilizzo di questo tipo di propulsione 
sono riportati nella tabella 1.3. 
 
TIPO  DI PROPULSORE Isp [sec] 
Resistogetto 300 Elettrotermica 
Arcogetto 700 
Elettromagnetica Magnetoplasmadinamico 3000 
A radiofrequenza 3500 Elettrostatica 
Ad emissione di campo 6000 
Tab. 1.3   Valori tipici dell’impulso specifico dei propulsori elettrici 
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È opportuno notare come la propulsione elettrica sia limitata non da un punto di vista 
energetico, bensì dalla potenza disponibile. Infatti la massa del generatore di potenza (Mp), 
che deve essere trasportato durante tutta la missione, dà luogo ad un effetto penalizzante; ciò 
può essere evidenziato considerando, ad esempio, una missione in cui la spinta T è costante 
ed applicata in un intervallo di tempo totale Dt. La massa totale del propellente consumata, 
ovvero necessaria durante l’intera missione  è pari a 
0gI
tT
tmm
sp ×
D×
=D×=D
·
 ( 1.6 ) 
Se hel è il rendimento di spinta del motore, inteso come efficienza di conversione della 
potenza elettrica in propulsiva, e si suppone che esso sia costante, la massa dell’impianto di 
potenza risulta direttamente proporzionale alla potenza elettrica richiesta (P), XX 
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dove Mp è la massa del generatore di potenza, gp è un fattore di proporzionalità e Pp è la 
potenza propulsiva. 
 
 
Isp Isp ottimale 
Mp+Dm 
Mp 
Dm 
Missione a spinta T costante 
di durata globale Dt 
Massa 
 
Fig. 1.2   Curva delle masse Mp e Dm necessarie in una missione 
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Se su un grafico (vedi figura 1.2) tracciamo l’andamento della massa totale del 
generatore e del propellente Dm+Mp in funzione dell’impulso specifico, per sistemi di 
propulsione elettrica si può osservare che esiste un valore ottimale dell’impulso che la 
minimizza. Per impulsi specifici inferiori a tale valore si perde il vantaggio della riduzione di 
propellente necessario, mentre per valori superiori l’aumento della massa dell’impianto di 
potenza può divenire fortemente penalizzante. Risulta quindi evidente come non sarà 
possibile sfruttare pienamente gli elevati impulsi specifici disponibili fino a quando la 
tecnologia dei generatori non sarà in grado di fornire dispositivi ad elevata potenza per unità 
di massa. 
Un altro aspetto importante dello stesso problema è costituito dal livello di spinta 
effettivamente disponibile. In effetti la potenza elettrica necessaria risulta (vedi equazione 
1.8): 
el
sp gITP
h×
××
=
2
0  ( 1.8 ) 
e supponendo assegnata la potenza disponibile, dato l’alto valore dell’impulso specifico, 
non  è possibile ottenere spinte molto elevate. La potenza specifica, definita come il rapporto 
tra la potenza e la spinta prodotta (P/T), risulta elevata, ovvero dell’ordine di 30¸60 W/mN. 
Dal momento che gli impianti di potenza, realizzabili attualmente su velivoli spaziali, 
possono fornire al massimo 25¸100 kW, le spinte ottenibili sono dell’ordine di pochi 
newton. Ciò indica come missioni ad elevata spinta (migliaia di newton) rimangano ancora 
d’appannaggio esclusivo di razzi chimici convenzionali. 
In definitiva, le principali caratteristiche dei propulsori elettrici possono essere così 
riassunte: 
 
ü elevata velocità di scarico ossia elevato impulso specifico; 
ü elevata potenza elettrica necessaria; 
ü bassi valori di consumo di propellente; 
ü necessità di  un generatore esterno di potenza; 
ü bassa spinta; 
ü elevati tempi di missione. 
 
In tabella 1.4 sono indicate alcune caratteristiche dei principali sistemi di propulsione 
elettrica sviluppati in Europa. 
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Propulsore Processo accelerativo 
Energia 
utilizzata 
Isp [sec] T  [N] P/T [kW/N] 
Monopropellente 
(N2H4) 
gasdinamico  230 0.5 ¸ migliaia 0 
Bipropellenti immag. 
(N2H4/N2O2) 
gasdinamico  310 0.5 ¸ migliaia 0 
Bipropellenti criog. 
(LH2/LOX) 
gasdinamico  450 0.5 ¸ migliaia 0 
Elettrostatici - E.B. 
RAe - UK 10   3200 0.025 640 
Elettrostatici - R.F. 
MBB/ERNO - RIT 10   3370 0.015 580 
Elettrostatici - F.E. 
ESA - FEEP   8000 0.0001 ¸ 0.002 5 
Resistogetti N2H4 
RCC - MR 502 gasdinamico  300 0.4 450 
Arcogetti - N2H4 
Centrospazio - 
MOD.A 
gasdinamico  420 0.16 1000 
Elettromagnetici 
FAKEL - SPT 100   1600 0.086 1350 
Tab. 1.4   Caratteristiche dei principali sistemi propulsivi elettrici in Europa 
1.3 Impieghi dei propulsori elettrici 
Date le peculiari caratteristiche di questi dispositivi, il loro impiego è ristretto alle 
applicazioni dove siano richieste precisione, bassi valori di spinta e lunga vita operativa; 
quindi al momento sono rivolti alla propulsione ausiliaria, oppure primaria per missioni a 
bassa spinta. 
Il campo in cui la propulsione elettrica può essere vantaggiosamente utilizzata prevede 
l’assolvimento delle seguenti funzioni: 
 
· mantenimento della posizione orbitale dei satelliti rispetto ad una stazione a 
terra: l’effettuazione della suddetta operazione tramite sistemi di propulsione di 
tipo elettrico può consentire un notevole risparmio di massa, o comunque può 
aumentare la vita operativa del satellite rispetto al caso di propulsione chimica; 
· controllo di assetto e altitudine del satellite: come noto, le irregolarità nella 
forma della Terra, insieme ad altre forme di forze resistive, effettuano un lavoro 
costante di allontanamento dell’orbita satellitare dal piano e dalla forma 
originaria; 
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· allontanamento dei satelliti in avaria o giunti alla fine della loro vita operativa: 
l’orbita geostazionaria diventa sempre più popolata e, di conseguenza, 
aumentano le possibilità di collisione nella fase di inserimento di un nuovo 
satellite; 
· compensazione della resistenza aerodinamica per satelliti in orbita bassa: 
essendo il livello della spinta disponibile con i propulsori di tipo elettrico dello 
stesso ordine della forza resistente, è possibile mantenere l’orbita nominale in 
modo preciso ed a basso costo (in termini di consumo di propellente); 
· trasferimento orbitale di strutture molto grandi (per applicazioni nel prossimo 
futuro): a causa della notevole flessibilità di strutture ad elevata snellezza, le 
sollecitazioni dinamiche che possono essere tollerate sono molto basse; per 
questo motivo unità propulsive di tipo elettrico appaiono ideali per i bassi livelli 
di spinta capaci di produrre. 
 
Comunque il fattore maggiormente limitante di questi propulsori è il livello di potenza 
attualmente disponibile a bordo, che si aggira intorno ai 3¸5 kW ed è strettamente 
dipendente dalle caratteristiche del sistema di conversione fotovoltaico. Per questo motivo, 
allo stato dell’arte, possono trovare diretta applicazione solo propulsori di bassa potenza 
(qualche kW). 
1.4 I propulsori elettrostatici 
I propulsori elettrostatici sono caratterizzati dall’impiego di energia per la produzione e 
l’accelerazione di ioni, per cui sono anche detti “motori a ioni”. 
Lo schema fondamentale del principio di un motore a ioni è illustrato nella successiva 
figura 1.3; per semplicità in questa sede verrà considerato un modello monodimensionale. 
Il flusso degli ioni, estratti dalla sorgente in corrispondenza dell’elettrodo emettitore,  è 
accelerato dal campo elettrico che si stabilisce tra quest’ultimo e l’elettrodo acceleratore, il 
quale è posto a tensione negativa e forato in modo da formare una griglia. 
Per il principio di conservazione dell’energia applicato al singolo ione, la velocità di 
scarico (v) raggiunta da esso è data da: 
+
D××
=
m
Vq
v
2
 ( 1.9 ) 
dove DV è la differenza di potenziale tra gli elettrodi e q ed m+ sono rispettivamente  la 
carica  e la massa dello ione. 
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Fig. 1.3   Schema mono-dimensionale di un motore a ioni 
 
Non appena ha inizio l’emissione lo spazio tra i due elettrodi si riempie di cariche 
positive; queste modificano la distribuzione di potenziale in modo tale da ridurre il campo 
elettrico in corrispondenza della sorgente. Il numero di ioni emessi per unità di lunghezza 
della sorgente (N) può al massimo arrivare al valore limite per il quale il campo elettrico su 
essa si annulla, cioè l’effetto dell’elettrodo acceleratore viene estinto da quello della carica 
spaziale positiva. Questo rappresenta un limite fondamentale sul flusso degli ioni che può 
essere estratto in funzione di una data differenza di potenziale. 
Per il semplice modello monodimensionale illustrato in figura 1.3, il valore limite della 
densità di corrente (J), di cui è nota la relazione vqNJ ××= , secondo la legge di Child 
[XX] è dato da: 
m
Vq
x
J
3
2
0 2
9
4 D××
×
×
×
=
e
 ( 1.10 ) 
dove x è la distanza tra la sorgente e la griglia acceleratrice (cioè tra i due elettrodi), e0 è 
la permittività del vuoto e m è la massa atomica del propellente (si osserva che in genere uno 
ione è ottenuto dall’estrazione di un solo elettrone dall’atomo del propellente, per cui risulta 
+@ mm ). 
Tale restrizione sulla corrente ionica implica un limite corrispondente sulla densità di 
spinta T/A, intesa come spinta per unità di superficie emittente, ottenibile da un dato 
propulsore a ioni monodimensionale; si ha infatti: 
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dalla quale si vede chiaramente che la densità di spinta è limitata dalla massima 
differenza di potenziale, che può essere applicata senza incorrere in problemi di isolamento 
degli elettrodi o in velocità di scarico considerevolmente più alte di quelle ottimali per le 
tipiche missioni spaziali. Questo spiega perché l’impiego dei motori a ioni sia ristretto 
unicamente al campo delle basse spinte. 
Per produrre livelli utili di spinta, un propulsore a ioni deve emettere una corrente di 
molti ampere. Dato che la capacità elettrica totale di un tipico veicolo spaziale probabilmente 
non eccede i 10-9 farad, se non si provvede a neutralizzare il fascio di ioni, il veicolo 
raggiungerebbe delle vette di potenziale negativo con una velocità: 
ondi
volt
C
I
dt
dV
sec
109@=  ( 1.12 ) 
dove V  è il potenziale elettrico, I la corrente totale e C la capacità elettrica del veicolo. 
Gli effetti elettrostatici risultanti sarebbero tali da impedire l’emissione dopo poco tempo; 
infatti gli ioni emessi tenderebbero a essere nuovamente attratti dal veicolo. 
È necessario quindi smaltire la carica negativa accumulata dal veicolo; per ottenere ciò si 
opera in modo da rendere elettricamente neutra la corrente di ioni emessi mediante una 
identica corrente di elettroni; quest’ultima viene prelevata dal veicolo ed emessa da un 
elemento detto neutralizzatore. Inoltre è importante osservare che la neutralizzazione deve 
avvenire non lontano dallo elettrodo di uscita (l’acceleratore), per evitare che l’effetto della 
carica spaziale ionica (positiva) davanti ad esso possa deviare il fascio dei nuovi ioni emessi 
o, addirittura, impedirne l’emissione. 
La combinazione dei tre elementi funzionali sopra menzionati, ossia l’anodo emettitore 
(la sorgente di ioni), il catodo acceleratore e il neutralizzatore, costituisce il propulsore a 
ioni.  
Per quanto riguarda le prestazioni ottenibili, l’impulso specifico è estremamente elevato 
(3000¸9000 secondi) ed altrettanto si può dire per l’efficienza propulsiva (»80%). 
I principali inconvenienti sono dovuti all’alta potenza specifica P/T (vedi equazione 1.8) 
e alla limitata densità di spinta T/A (vedi equazione 1.11), che non permettono l’ottenimento 
di spinte elevate; altre complicazioni si devono, poi, alle alte tensioni di lavoro, all’erosione 
degli elettrodi e alla complessità elettrica del sistema stesso. Ciò nonostante, se progettati in 
modo appropriato, i propulsori a ioni possono avere una lunga vita operativa e, grazie alla 
loro modularità, soddisfare un’ampia varietà di missioni spaziali. 
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È da sottolineare, inoltre, che i propulsori a ioni sono i primi motori elettrici ad essere 
stati sperimentati in volo (1964 - programma SERT della NASA) e continuano ad essere 
studiati e sperimentati nella prospettiva di un deciso miglioramento delle loro caratteristiche 
operative. 
1.5 Il propulsore ad emissione di campo 
A seconda del meccanismo di produzione degli ioni si distinguono quattro tipi di 
propulsori elettrostatici: 
 
Ø a bombardamento elettronico; 
Ø per contatto superficiale; 
Ø a radiofrequenza; 
Ø ad emissione di campo. 
 
I propulsori ad emissione di campo, meglio conosciuti come FEEP, ovvero Field 
Emission Electric Propulsion, possono essere considerati come i propulsori elettrostatici di 
seconda generazione. 
In questo tipo di motori, infatti, gli ioni non sono prodotti tramite il bombardamento 
elettronico di un gas o di un vapore metallico, come avviene nei motori a ioni di tipo 
tradizionale, ma sono estratti direttamente dalla superficie di un metallo liquido con l’ausilio 
di un intenso campo elettrico. Questo permette di eliminare la fase intermedia di 
vaporizzazione del propellente, necessaria invece nelle altre tecniche di ionizzazione e che 
comporta il consumo di una considerevole frazione della potenza di alimentazione; inoltre 
semplifica la struttura del sistema che non necessita più di un vaporizzatore, di una camera di 
ionizzazione e della classica griglia per l’estrazione degli ioni, con una conseguente 
riduzione di peso e ingombri.  
I vantaggi che un propulsore ad emissione di campo presenta rispetto un propulsore 
elettrostatico di tipo tradizionale sono: 
 
ü estrema semplicità meccanica ed elettrica; 
ü estrema compattezza; 
ü bassa potenza richiesta per la formazione degli ioni; 
ü la potenza richiesta è utilizzata quasi esclusivamente per la formazione di ioni (si 
raggiungono così rendimenti energetici »98%); 
ü impulso specifico molto elevato (tabella 1.4); 
ü modulabilità fine della spinta con valori minimi molto bassi 
ü possibilità di accensione-spegnimento istantanei (tale proprietà rende il sistema 
particolarmente adatto per un funzionamento di tipo pulsato); 
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ü fenomeni di erosione ridotti (grazie a questa caratteristica sono possibili vite 
operative molto lunghe); 
ü l’intero sistema non necessita di temperature più alte di quelle di fusione del 
propellente (importanza del propellente, es. ~30 °C per il cesio); 
ü caratteristiche di modularità (un qualsiasi livello di spinta può essere ottenuto 
assemblando più sistemi in una singola unità operativa). 
 
Di contro alcuni possibili svantaggi o limitazioni sono: 
 
ü elevate tensioni elettriche di lavoro; 
ü elevata divergenza del fascio ionico emesso, con perdite propulsive dell’ordine 
del 5¸10%; 
ü il propellente deve essere un metallo; 
ü elevata potenza specifica. 
 
Nella seguente pagina si illustra il risparmio offerto dai propulsori elettrici ad emissione 
di campo in termini di massa del sistema propulsivo, mostrando l’andamento stimato di essa 
in funzione della massa totale. 
 
 
Propulsione ad emissione di campo ad alta spinta:  
studio sperimentale di sorgenti planari a metallo liquido 
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Fig. 1.4   Massa del sistema di propulsione per il mantenimento della 
stazione orbitale geostazionaria in funzione della massa iniziale del satellite 
(MBOL) per una vita di 10 anni, [XX] 
